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Introducción. 
La visualización de la corriente 
fluida es muchas veces un paso de-
cisivo en el estudio de los com-
plicados fenómenos aerodinámicos. 
De entre los diferentes procedi-
mientos existentes para conseguir 
tal fin es interesante, por su sen-
cillez, el de la inyección de partí-
culas "trazadoras" visibles, de ma-
sa suficientemente pequeña como 
para garantizar que seguirán fiel-
mente el recorrido de las líneas de 
corriente y que, por otra parte, no 
(*) Los autores agradecen vivamente 
la ayuda prestada por el personal del 
I.N.T.A. en la reparación y puesta a pun-
to del túnel y en la construcción de los 
modelos. 
introducirán perturbaciones en el 
campo fluidodinámico. En el caso 
de que se intente visualizar corrien-
tes aerodinámicas es muy útil el 
empleo de filamentos de humo. 
Probablemente, los primeros tra-
bajos sistemáticos en tal dirección 
fueron llevados a cabo por el doc-
tor A. LiPPISCH, en el Deutsche 
Forschungsanstalt für Segelflug, 
antes de la segunda guerra mun-
dial, simultaneados con otras no-
tables realizaciones aerodinámicas 
(el ala en delta, el aerodino de sus-
tentación aerodinámica interna, et-
cétera) , que siguen siendo desarro-
llados en la actualidad. Las refe-
rencias [ i ] , [2] y [3] reflejan 
aspectos de la actividad del doc-
tor LiPPISCH en este campo, tanto 
en Alemania como en Estados 
Unidos. 
Sumamente interesantes son los 
trabajos realizados en la Univer-
sidad de Notre Dame, Indiana, uti-
lizando la inyección de humos en 
corrientes a velocidades cada vez 
mayores, incluso supersónicas. Al-
gunos resultados de tal tipo de tra-
bajos se resumen en las referen-
cias [4] y [ 5 ] . 
Pero las aplicaciones de la inyec-
ción de humos no terminan con la 
observación de corrientes lamina-
res a velocidades más o menos al-
tas. Recientemente [6] se ha pues-
to de manifiesto la posibilidad de 
obtener resultados en corrientes 
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Fig. 1. 
turbulentas midiendo la concen-
tración local de partículas debida 
a la difusión turbulenta . La me-
dición de tal concentración puede 
hacerse a par t i r del ennegrecimien-
to de las placas fotográficas obte-
nidas re t ra tando el campo aerodi-
námico ( * ) . 
U n estudio experimental sobre 
las posibilidades de tal procedi-
(*) La técnica es, por tanto, análoga a 
la utilizada en la espectrografía. Por otra 
parte, la técnica fotográfica en casos geo-
métricamente complicados requería pro-
cedimientos análogos a los utilizados en 
fotogrametría. 
miento en casos de corrientes de 
geometría sencilla fué iniciado por 
la Sección de Estudios Aerodiná-
micos del I . N . T . A . , pero h u b o de 
ser suspendido por dificultades ma-
teriales. 
E n el presente t rabajo se mues-
tran algunos ejemplos de visuali-
zación de corriente obtenidos ut i -
l izando un túnel de baja turbu-
lencia con inyección de humos . El 
esquema general de la instalación 
está representado en la figura i , 
mientras que en la figura 2 apare-
ce una vista de conjunto con el 
cuadro de -mandos en primer tér-
mino. El h u m o ha sido producido 
evaporando keroseno en un horno 
eléctrico. Los productos de la eva-
;• 
Fig. 2. 
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poración son inyectados en la co-
rriente mediante una bomba accio-
nada por un motor eléctrico inde-
pendiente del encargado de propor-
cionar el gasto de aire a través del 
túnel. 
Son varios los procedimientos 
utilizados para obtener resultados 
apropiados en un túnel que tenga 
las características particulares del 
considerado aquí: se puede operar 
con configuraciones de tipo bidi-
mensional (cuerpos cilindricos cu-
yas generatrices sean perpendicula-
res al plano de la pared lateral del 
túnel) : con configuraciones tridi-
mensionales en las que las pertur-
baciones normales a un plano sean 
pequeñas (alas en planta a ángulos 
de ataque suficientemente peque-
ños) , y, finalmente, configuracio-
nes tridimensionales, utilizando 
modelos de dimensiones suficien-
temente pequeñas. 
1. Fenómenos aerodinámicos bi-
dimensionales. 
1.1. Perfiles alares.—En el 
caso de utilizar configuraciones bi-
dimensionales, las perturbaciones 
introducidas por las paredes se de-
ben únicamente a la existencia de 
la viscosidad. Sin embargo, las lí-
neas de humo, que están situadas 
en el plano medio equidistante de 
las dos paredes, visualizan una zo-
na que no está influida por la capa 
límite de las paredes. 
Operando con cámaras de en-
sayo muy estrechas, la influencia 
de la presencia de la pared, a causa 
de la viscosidad, puede ser muy im-
portante, hasta el punto de falsear 
completamente el fenómeno. Es po-
sible demostrar matemáticamente 
que la corriente media de un lí-
quido viscoso en presencia de un 
cilindro cortado por dos placas pa-
ralelas muy próximas, coincide con 
la producida por un fluido no vis-
coso, salvo en puntos cuya distan-
cia al cilindro sea comparable con 
la distancia entre las placas, la cual 
Fig. 3. 
puede ser tan pequeña como quera-
mos. Utilizando esta interesante 
propiedad, obtuvo H E L E - S H A W 
curiosas configuraciones de corrien-
te de líquidos ideales alrededor de 
obstáculos cilindricos. 
La figura 3 representa el cam-
po aerodinámico en las proximi-
dades de un perfil en el que la cir-
culación ha aumentado bruscamen-
te. Una repentina variación de las 
condiciones en que se encuentra el 
perfil (incremento del ángulo de 
ataque, aceleración de la corrien-
te, etc.) modifica la posición de 
los puntos de remanso. La condi-
ción de KUTTA-JOUKOWSKI deja de 
cumplirse y el fluido se ve obliga-
do a contornear el borde de salida 
en cuya proximidad los elevados 
gradientes de velocidades llevan 
emparejadas fuerzas de viscosidad 
que provocan la formación de un 
torbellino, que es arrastrado pos-
teriormente por la corriente, tal 
como se ve en la figura y apare-
ciendo, por reacción, una circula-
ción en el perfil, que se encarga de 
restablecer la condición de KUTTA-
JOUKOWSKI hasta que una nueva 
perturbación la modifique. 
En las figuras 4, 5 y 6 se mues-
tra un perfil a ángulo de ataque 
constante y con diferentes defle-
xiones del alerón. En las dos pri-
meras ha quedado claramente vi-
**7..; • 
sualizado el punto de remanso an-
terior y puede comprobarse que el 
aumento de circulación que sigue 
al accionamiento del alerón lleva 
consigo variaciones perceptibles de 
la posición de dicho punto de re-
manso. 
Las figuras 7 y 8 comparan los 
campos aerodinámicos alrededor de 
un perfil para dos aberturas dife-
rentes de una ranura de borde de 
ataque. El soplado de la capa lí-
mite producido disminuye el efec-
to de la pérdida. Las dos figuras 
siguientes difieren de las anteriores 
únicamente en el accionamiento del 
alerón. 
La figura r r representa un per-
fil con flap de intradós, y la 12, 
con flap Zap. 
Finalmente, en la figura 13 se 
muestra un perfil a ángulo de ata-
que muy grande y en condiciones 
de pérdida extendida a todo el ex-
tradós. 
r.2. Efecto Magnus.—Un ci-
lindro que gira arrastra por fric-
ción al fluido que está en contac-
to con el mismo. Al cabo de cierto 
tiempo la perturbación se comuni-
ca a todo el fluido y se establece 
un movimiento potencial con una 
circulación r = tt D 2 SI, siendo D 
el diámetro y í) la velocidad de 
giro. Sí se superpone a este movi-
miento uno de traslación de velo-
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cídad V , obtenemos la conocida 
configuración del movimiento al-
rededor de un cilindro con circu-
lación que aparece claramente en la 
figura 14. 
E n la figura 15 se ha puesto de 
manifiesto el campo de velocida-
des alrededor del cilindro circular 
con circulación, provocando un 
frente de ondas que avanza en di-
rección de la corriente. 
Puede ponerse de manifiesto la 
causa del efecto Magnus observan-
do que la mayor densidad de las 
líneas de corriente corresponde a 
una depresión, correspondiendo 
una sobrepresión a las zonas de 
menor densidad de dichas líneas. 
T o d a la configuración, en par-
ticular la posición de los pun tos 
de remanso, depende de la rela-
. , ÜD 
cion V 
De la misma forma que ocurría 
con los perfiles de ala, la circula-
ción es responsable de la existencia 
de una fuerza sustentadora. La 
causa de la circulación es, en am-
bos casos, la viscosidad: obligan-
do a formarse y desprenderse el 
torbellino de la figura 3 en los per-
files alares; arrastrando el fluido 
medíante el giro del cilindro, en 
el efecto Magnus. 
1.3. Calle de torbellinos de 
Kármán. — En ausencia de circu-
lación, lógicamente podría esperar-
se que el movimiento alrededor 
del cilindro fuera simétrico. Esto 
únicamente ocurre a números de 
REYNOLDS extremadamente peque-
ños. A números de REYNOLDS 
mayores, esta configuración simé-
trica es inestable y aparecen, en 
cambio, unos torbellinos que se 
desprenden alternadamente y que 
aguas abajo adoptan una disposi-
ción que, estudiada en primer lu-
gar por KÁRMÁN, se ha dado en 
llamar calle de torbenillos de 
KÁRMÁN y que puede apreciarse 
claramente en la figura 16. 
Las figuras 17, 18 y 19 presen-
tan distintos aspectos de la transi-
ción, desde la configuración simé-
trica a números de REYNOLDS muy 
bajos, a la configuración de la calle 
de KÁRMÁN que aparece a numeres 
de REYNOLDS mayores. En la fi-
gura 19 aparecen las inestabilida-
des que dan lugar a esta transi-
ción. 
U n a placa plana colocada lon-
gitudinalmente en la estela de un 
cilindro circular, dificulta la for-
mación de torbellinos de gran ta-
maño, estrechando la estela y au-
mentando la frecuencia de despren-
dimiento. En la figura 20 puede 
verse el efecto estabilizador de una 
placa cuya longitud es medio diá-
metro, colocada a un diámetro de 
distancia del cilindro. 
La calle de torbellinos de KÁR-
MÁN se presenta no sólo con el 
cilindro circular, sino cualquiera 
que sea la forma del cuerpo con-
siderado. U n ejemplo típico se 
muestra en las figuras 21 y 22, en 
las que aparece un perfil práctica-
mente normal a la corriente y 
donde se ponen claramente de ma-
nifiesto las fases de formación del 
torbellino superior e inferior, pu-
diéndose observar, además, la es-
tructura de estos torbellinos. 
En las figuras 23 y 24 puede 
verse una esquematización de un 
paracaídas (bidímensional). Este 
modelo, que no tiene en cuenta la 
porosidad del paracaídas, permite 
poner de manifiesto el efecto esta-
bilizador de la "chimenea". En la 
figura 23 ésta aparece cerrada y se 
observa perfectamente la calle de 
torbellinos de KÁRMÁN que origina 
las consiguientes oscilaciones del 
paracaídas. 
En la figura 24, la chimenea 
está abierta, la estela ha disminui-
do de tamaño, las oscilaciones son 
menores y la frecuencia aumenta. 
La resistencia de los cuerpos de 
proa redondeada es debida, en una 
gran proporción, a la resistencia 
de presión originada por el des-
prendimiento de la capa límite en 
la zona de gradientes negativos de 
presión. Es de esperar que la parte 
del coeficiente de resistencia debida 
a la resistencia de presión, sea in-
dependiente del número de REY-
NOLDS, siempre que no varíe la 
posición del punto de desprendi-
miento. Por el contrario, como 
ocurre cuando tiene lugar la tran-
sición de corriente laminar a tur-
bulenta, el punto donde se verifica 
el desprendimiento se mueve hacia 
atrás y disminuye bruscamente la 
resistencia. Por otra parte, el coe-
ficiente de resistencia debido a la 
fricción, disminuye con el número 
de REYNOLDS. 
Para números de REYNOLDS 
tales que el desprendimiento es 
laminar, la resistencia es funda-
mentalmente de presión en los 
cuerpos romos y, por tanto, el 
coeficiente de resistencia será prác-
ticamente constante. 
La resistencia de presión está 
directamente ligada a la anchura 
de la estela y ésta a la frecuencia 
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de desprendimiento de los torbe-
llinos. Es lógico suponer que pue-
da existir cierta relación entre re-
sistencia y frecuencia. 
Consideraciones dimensionales 
permiten demostrar que 
CD = f (Re , M), 
y también que 
r"D 
Y-=*e»,,M). 
Siendo: f, la frecuencia del des-
prendimiento; D, una longitud 
característica del obstáculo, y V, 
la velocidad de la corriente. R,, y 
M son los números de REYNOLDS 
y MACH, respectivamente. Para 
velocidades pequeñas hemos visto 
que CD no depende prácticamente 
de R e ; lo mismo podría decirse 
/ n 
del número de STROUHAL - — . 
V 
Como el número de MACH tam-
poco tiene influencia a estas velo-
cidades, resulta que O . y —— serán 
prácticamente constantes, depen-
diendo únicamente su valor de la 
forma del obstáculo. 
ROSHKO [7] ha comprobado 
que se verifica muy aproximada-
mente para gran cantidad de cuer-
pos la igualdad: 
/ D 0,21 
V r 0>75 ' 
Esta relación indica que, al au-
mentar la frecuencia, disminuye 
la resistencia. Deja de verificarse 
para frecuencias altas, donde la 
resistencia es pequeña, y una parte 
muy grande es de rozamiento, in-
fluyendo el número de REYNOLDS. 
Puede utilizarse siempre que el CD 
obtenido sea mayor que 0,2. 
Esta relación nos permite calcu-
lar en el túnel los coeficientes de 
resistencia de cualquier cuerpo ci-
lindrico de proa redondeada, pues 
la medición de la frecuencia de 
desprendimiento es muy sencilla, 
determinando así el número de 
STROUHAL, y de aquí el CD. 
Como aplicación de los razona-
mientos expuestos, se han calcu-
lado las resistencias aerodinámicas 
correspondientes al cuerpo romo 
representado en las figuras 25-27. 
Es interesante observar que, en 
el caso de la figura 26 y debido 
al desplazamiento hacia atrás del 
punto de desprendimiento, la este-
la es más estrecha que en el caso 
de la figura 25, la frecuencia de 
desprendimiento de los torbellinos 
es mayor y, en definitiva, la resis-
tencia más pequeña. 
Las frecuencias, medidas con un 
estroboscopio, han resultado ser 
6,50, 7,25 y 8,33 oscilaciones por 
segundo, respectivamente, mien-
tras que la velocidad se ha mante-
nido constante e igual a 5 m./seg. 
en los tres ensayos. Los números 
de STROUHAL, tomando como lon-
gitud característica la máxima nor-
mal a la dirección del movimiento, 
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valen, respectivamente, 0,147, 
0,164 y 0,165, y los coeficientes 
de resistencia basados en dicha lon-
gitud característica, 1,61, 1,39 y 
1,39. 
2. Fenómenos aerodinámicos 
casi planos. 
2. i . Alas en planta a pequeños 
ángulos de ataque. — Las figuras 
28, 29 y 30 representan un ala 
rectangular de gran alargamiento 
a diferentes ángulos de ataque. 
Salta a la vista la presencia de los 
torbellinos marginales (torbellinos 
de LANCHESTER) . Al aumentar el 
ángulo de ataque, la intensidad de 
los torbellinos es mayor como con-
secuencia del aumento de la circu-
lación alrededor de las diferentes 
secciones del ala. Es posible poner 
de manifiesto el ángulo de susten-
tación nula del ala sin más que 
observar el cambio de signo de los 
torbellinos marginales al variar de 
una forma continua el ángulo de 
ataque. 
La figura 31 representa una 
aplicación completamente diferente 
de los torbellinos de LANCHESTER. 
El pequeño perfil "generador de 
torbellinos" tiene por misión trans-
portar, por medio del torbellino 
del extremo, energía cinética a la 
zona en la que el fluido, por estar 
próximo al perfil principal, tiene 
muy poca velocidad. De esta forma 
se consigue retrasar la entrada en 
pérdida. 
La figura 32 representa el ala 
de las figuras 29-30 sometida a un 
ángulo de guiñada. Los efectos del 
ala en flecha progresiva o regresiva 
aparecen claramente. A suficiente 
distancia de los extremos, las líneas 
de corriente se curvan de forma 
que tienden a incidir perpendicu-
larmente al borde de ataque. 
La utilización de este efecto 
para mejorar el rendimiento de las 
alas en régimen supersónico fué 
sugerida por BUSEMAN en 1935. 
Si se supone que'la velocidad de 
la corriente es supersónica, pero 
que el ala presenta una flecha tal 
que la componente de la velocidad 
normal al borde de ataque sea sub-
sónica, la corriente sobre las seccio-
nes tendrá la configuración corres-
pondiente al movimiento subsó-
nico. 
En los extremos, sin embargo, 
el comportamiento del ala en flecha 
progresiva (semiala superior en la 
figura) es completamente diferente 
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del correspondiente al ala en flecha entre el intradós (zona de alta 
regresiva (semiala inferior). La ra- presión en este caso) y el extradós 
zón obedece a la corriente paralela (zona de depresión). En el ala en 
a la envergadura que se establece flecha regresiva, esta corriente tiene 
en las proximidades de las puntas un efecto contrario al debido a la 
guiñada, como se pone claramente 
de manifiesto en la figura, mientras 
que en el ala en flecha progresiva 
el efecto refuerza el debido a la 
guiñada. La consecuencia se tradu-
ce en un aumento de la amplitud 
del torbellino marginal, en el pri-
mer caso, y una disminución, en 
el segundo. 
La figura 33 muestra el caso 
correspondiente a un ala en flecha 
variable (ala crescent o "cimita-
r ra") . Accidentalmente, la coloca-
ción del modelo en el soporte fue 
tal, que la semiala superior está 
situada claramente per detrás del 
plano que contiene los hilos de 
humo, mientras que la semiala in-
ferior está situada ligeramente por 
delante: de esta forma es posible 
observar el campo aerodinámico 
tanto por encima como por debajo 
del ala. El comportamiento de las 
líneas de corriente sobre el extradós 
es análogo al representado en la 
figura 12. Sin embargo, en el in-
tradós existe una corriente en di-
rección de la envergadura del ala 
y dirigida hacia los extremos, que 
desvía las líneas hacia las puntas, 
contrariamente a como ocurre en 
el extradós. 
La figura 34 representa un ala 
en delta a un ángulo de ataque 
pequeño. Puede explicarse el com-
portamiento de las líneas de co-
rriente considerando el movimiento 
de las partículas como superposi-
ción de uno en la dirección de 
avance y de otro normal al ante-
rior, que pone en comunicación la 
zona del intradós en la que la pre-
sión es alta con la depresión del 
extradós. 
3. Fenómenos aerodinámicos 
tridimensional es. 
3.1. Corriente tridimensional 
alrededor de modelos de pequeño 
tamaño. — Puede realizarse el es-
tudio de los fenómenos que ocu-
rren en las alas en delta a mayores 
ángulos de ataque utilizando pe-
queñas maquetas como la "cola de 
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Fig. 34, 
^ » ^ 
Fig. 35. 
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golondr ina" , representada en las 
figuras 35 , 36 y 37 . Al aumentar 
el ángulo de ataque, la corriente 
normal a la dirección del movi-
miento prevalece sobre la paralela. 
Se forman a cada lado sendos tor-
bellinos cónicos, de los cuales, en 
la figura 35 sólo ha sido visuali-
zado uno . Al aumentar el ángulo 
de ataque, ambos torbellinos tien-
den a confundirse. En las figuras 
36 y 37 puede observarse, además, 
la línea que separa la corriente que 
bañará el extradós de la correspon-
diente al intradós. 
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